











STUDY ON DESIGN METHODOLOGY OF LIGHT AIRCRAFT USING CFD 
 
小沢亮祐 





In order to establish design methodology of Light Sport Aircraft (LSA) for better flight quality, aerodynamic 
derivatives were computed by using CFD. First, AGARD-B model was chosen to compute aerodynamic 
derivatives with steady and unsteady analysis. Those values were compared with past wind tunnel test data, 
those values had similar trends. Second, the methodology was applied to motor-glider model and characteristics 
of longitudinal dynamic stability were calculated by CFD result. Also, these characteristics were compared with 
actual flight data. However, there were still differences between CFD result and actual flight test data. Next, 
models that changed design were analyzed and those result were compared. Results showed that pitching 
moment were influenced by center of gravity and area of tail wing. Finally, a maneuver of actual flight was 
simulated by CFD using combined ALE method and difference of results were shown due to center of gravity 
and vector of thrust. 










































DATCOM (USAF Stability and Control DATCOM)5),6)から得
られた結果との比較を行った．次に，LSA に相当する動














S = 主翼面積 [m2] 
c = 平均空力翼弦 [m] 
U = X 軸方向の流速 [m/s] 
𝛼 = 迎角（AoA）[deg] 
𝛼0 = 初期迎角 [deg] 
𝛼1 = 振幅 [deg] 
𝜔 = 角速度 [rad/s] 
𝜌 = 空気密度 [kgf・s2/m4] 
g = 重力加速度 [m/s2] 
M = ピッチングモーメント [N・m] 
𝐶𝐿 = 揚力係数 [-] 
𝐶𝐷 = 抗力係数 [-] 
𝐶𝑚 = M の無次元空力係数 [-] 
𝐶𝐿𝛼 = 揚力傾斜 [1/deg] 
𝐶𝐷𝛼 = 迎角変化による抗力の変化 [1/deg] 




𝐶𝑥𝑢 = 速度変化による X 軸方向の力の変化率 [-] 
𝐶𝑚𝑞 = 角速度変化によるピッチングモーメント 
の変化率 [1/rad] 
𝐶𝑚?̇? = 迎角の時間変化によるピッチングモーメ 
ントの変化率 [1/rad] 
𝑀𝛼 = 𝐶𝑚𝛼の有次元空力微係数 [1/s2] 
𝑍𝛼 = 𝐶𝑍𝛼の有次元空力微係数 [m/(s2・deg)] 
𝑋𝑢 = 𝐶𝑥𝑢の有次元空力微係数 [1/s] 
𝑀𝑞 = 𝐶𝑚𝑞の有次元空力微係数 [1/s] 
𝑀?̇? = 𝐶𝑚?̇?の有次元空力微係数 [1/s] 
𝜔𝑝 = 長周期モード固有振動数 [rad/s] 
𝜁𝑝 = 長周期モード減衰比 [-] 
𝜔𝑠𝑝 = 短周期モード固有振動数 [rad/s] 










ために RANS(Reynolds Averaged Navier Stokes)を利用した．
また，乱流モデルは剥離の再現の観点からSST k − ωモデ
ルを使用した． 
 解析に使用した AGARD-B モデルを Fig. 1 に，HK36 の
モデルを Fig. 2 に示す．また，その概要について Table. 1，










Fig. 1. AGARD-B model 
 
Table 1. Dimensions of AGARD-B model 
Wing area S[m2] 0.039 
Chord length c[m] 0.097 
 
 
Fig. 2. HK36 model 
 
Table. 2. Dimensions of HK36 model 
Wing area S[m2] 15.24 
Chord length c[m] 0.969 
 
Table. 3 Computational condition of AGARD-B 
Velocity U[m/s] 25 
Initial AoA 𝛼0[deg] -4, -2, 0, 2, 4 
Amplitude of AoA 𝛼1[deg] ±2 
Reynolds number Re [-] 1.59 × 105 
Number of mesh 9.40 × 106 
Minimum mesh size [m] 1.25 × 10−3 
 
Table. 4 Computational condition of HK36 
Velocity U[m/s] 60 
Initial AoA 𝛼0[deg] 0, 2, 4, 6, 8, 10, 12 
Amplitude of AoA 𝛼1[deg] ±2 
Reynolds number Re[-] 3.83 × 106 
Number of mesh 6.06 × 106 




















て Fig. 3のようにα = 𝛼0 + 𝛼1sin (𝜔𝑡)でピッチング方向に
振動している状態で解析を行った．解析結果から以下に
示す方法で静微係数𝐶𝐿𝛼，𝐶𝐷𝛼，𝐶𝑚𝛼，𝐶𝑥𝛼，𝐶𝑧𝛼および動
































𝐶𝑚 = 𝐶𝑚0 + 𝐶𝑚𝛼𝛼 + (𝐶𝑚𝑞 + 𝐶𝑚?̇?)
𝑐
2𝑈


































である．ここに振動条件であるα = 𝛼1sin (𝜔𝑡)を代入する
と， 
 



























𝑐𝑜𝑠𝜙     (4) 
 








































𝜔𝑝 ≅ √2𝑔 𝑈⁄      (6) 
 










𝑈 + 𝑀𝑞 + 𝑀?̇?)
2𝜔𝑠𝑝







求を Table. 5 に，短周期モードにおける固有振動数と減衰




Table. 5 Damping ratio of phugoid mode 






Fig.4. Relationship between Damping Ratio and Natural 













Fig. 5. Change of design parameter 
 
６．複合 ALE による飛行シミュレーション 
CFD 解析を用いて実際の飛行状態を再現するために複
合 ALE を使用した．3 次元回転移動と 3 次元並進移動の
組み合わせにより，6 自由度の運動を再現した．解析モデ
ルは，CFD 上で剛体として扱われるため HK36 モデルの
胴体部分の形状を変更し，重心位置の調整を行った．解析
に使用したモデルを Fig. 6 に示す． 
 
 
Fig. 6. Flight simulation model 
 
解析は非定常解析で行い，支配方程式は RANS，乱流








AGARD-B モデルにおける空力係数𝐶𝐿，𝐶𝐷を Fig. 7，




次に，空力微係数𝐶𝐿𝛼，𝐶𝑚𝛼，𝐶𝑚𝑞 + 𝐶𝑚?̇?について Fig. 9, 











Fig. 7. Comparison of 𝐶𝐿 − 𝛼 characteristics 
 
 
Fig. 8. Comparison of 𝐶𝐷 − 𝛼 characteristics 
 
 
Fig. 9. Comparison of 𝐶𝐿𝛼 − 𝛼 characteristics 
 
 
Fig. 10. Comparison of 𝐶𝑚𝛼 − 𝛼 characteristics 
 
 
Fig. 11. Comparison of 𝐶𝑚𝑞 + 𝐶𝑚?̇? − 𝛼 characteristics 
 
b）HK36 モデル 
HK36 モデルでの空力係数𝐶𝐿，𝐶𝐷を Fig. 12，Fig. 13 に，
空力微係数𝐶𝐿𝛼，𝐶𝑚𝛼，𝐶𝑚𝑞 + 𝐶𝑚?̇?を Fig. 14, Fig. 15, Fig. 16
に示す．CFD と DATCOM の結果は概ね同じ傾向を示し
ているが，迎角が 10 deg 以降の範囲で差が見られた．𝐶𝑚𝛼























Fig. 12. Comparison of 𝐶𝐿 − 𝛼 characteristics 
 
 
Fig. 13. Comparison of 𝐶𝐷 − 𝛼 characteristics 
 
 
Fig. 14. Comparison of 𝐶𝐿𝛼 − 𝛼 characteristics 
 
 
Fig. 15. Comparison of 𝐶𝑚𝛼 − 𝛼 characteristics 
 
 
Fig. 16. Comparison of 𝐶𝑚𝑞 + 𝐶𝑚?̇? − 𝛼 characteristics 
 
 
































Table 6.  Damping ratio of phugoid mode 
 Damping ratio 𝜁𝑝 [-] 
Calculated 0.049-0.052 





Fig. 18. Relationship between Damping Ratio and Natural 



























Fig. 19. Comparison of 𝐶𝑚𝑞 characteristics (modify of 
Center of gravity) 
 
 
Fig. 20. Comparison of 𝐶𝑚𝑞 characteristics (modify of 
Main wing area) 
 
 









けており，推力がない場合は約 7 sec 以降で高度が下がり
始めている．Fig. 22，Fig. 23 は𝐶𝐿，𝐶𝐷の変化を示した図
である．推力がある場合とない場合の両方で𝐶𝐿は 1 sec 付
近で最大となり，その後，減少している．一方，𝐶𝐷は 3 sec














Fig. 22. Coordinate change of flight simulation 
 
 
Fig. 22. Comparison of 𝐶𝐿 characteristics 
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